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一种改进的 FastEuler-DLKF 小型无人机航姿算法研究 
 
 
摘  要：精确的航姿参考系统(Attitude Heading Reference System, AHRS)是无人机可靠飞行系统的关键环节，本
文针对小型无人机近地导航的应用场景，建立陀螺仪/加速度计/磁力计松耦合误差模型，提出一种改进的快速欧
拉角双层卡尔曼滤波算法(FastEuler, Double-Layer Kalman Filter)。利用 MEMS 惯性测量单元(IMU)和磁力计等低
成本器件，构建小型无人机航姿参考硬件和软件系统，搭建算法的离线和实时验证平台，分别在仿真和飞行测试
环境下分析无人机姿态角变化。与此同时，对于加速度计中线性加速度对滚转角和俯仰角造成的有害影响，采用
自适应因子对测量噪声协方差进行调节处理。通过与互补滤波算法进行实验对比表明，该算法可以在无人机飞行
时提供准确的姿态角信息，提高了姿态解算的精确性和可靠性，消除了陀螺仪偏差对姿态估计的影响。 
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An improved FastEuler-DLKF small-UAV AHRS algorithm 
Abstract：The accurate Attitude Heading Reference System(AHRS) is an important apart of the UAV reliable flight 
system. Aiming at the application scenarios of near ground navigation of small-UAV, this paper establishes a loose 
couple error model of the gyroscope/accelerometer/magnetometer, and presents an improved FastEuler Double-Layer 
Kalman Filter algorithm. Using low-cost devices which include MEMS Inertial Measurement Units(IMU) and 
magnetometers, this paper constructs the AHRS hardware and software systems of UAV, and designs the offline and 
real-time verification platforms. Moreover, the attitude changes of UAV is analyzed by the simulation and flight test, 
respectively. In addition, an adaptive factor is used to adjust the measurement noise covariance in order to eliminate the 
harmful effects of linear acceleration in the accelerometer, which is solved the roll and ptich angle. The experimental 
comparison with the Complementary Filter shows that the proposed algorithm can provide accurate attitude information 
when UAV is flying, which improves the accuracy and reliability of attitude solution, and removes the influence the gyro 
bias for the attitude estimation.□□□□□□ 
Key words：AHRS；small-UAV；near	ground	navigation；FastEuler；Double-Layer	KF；adaptive	factor
0 引  言 
通常情况下，航姿参考系统[1]是由陀螺仪、加
速度计、磁力计和微处理器组成，并使用信息融合
算法进行姿态角解算的航姿组合系统，而且在无其
他传感器数据进行辅助的情况下依旧能够输出稳定
的载体姿态信息。 
目前对于 AHRS 算法的研究，主要包括互补滤
波、梯度下降滤波以及卡尔曼滤波等。互补滤波是
利用多个传感器的信号频率相互补偿特性，从频域
上来处理噪声，融合不同的传感器数值来进行姿态
解算。Mahony[4]提出一种互补滤波航姿算法，通过
一阶动力学模型，融合低成本 IMU 和磁力计，为无
人机提供良好的姿态估计参数。Jin Wu[5] 提出一种
基于四元数航姿估计的快速互补滤波融合算法，并
设计逐步滤波来消除磁力计异常值影响，在解算精
度和实时性方面具有高效性。除了互补滤波，梯度
下降滤波也常常用于航姿计算。梯度下降法是一种
迭代求极值的算法，具体实现过程是按目标函数斜
率的负方向来搜寻最优。Madgwick[6]将梯度下降法
用于航姿解算，旨在用于人体运动追踪系统，使用
四元数进行姿态更新，并进行磁失真补偿，使用加
速度计和磁力计数据进行最优梯度下降分析，以计
算陀螺仪测量误差的方向，并作为四元数导数。吕
印新[7]针对低成本 MEMS 惯性器件，研究了一种基
于梯度下降算法的四元数互补滤波算法，通过梯度
下降法构造互补滤波四元数形式的反馈修正量，实
现对四元数误差的校正和陀螺漂移的估计。 
卡尔曼滤波[8]是一种从与目标信号相关的测量
中，通过相关算法估计出目标信号的方法。在具有
高斯分布噪声的系统中，常常作为一种最佳估计器，
  
被用于目标追踪、航姿解算以及导航应用中。针对
无人机航姿测量系统，宋宇[11]提出一种四元数卡尔
曼滤波算法，设计自适应滤波修正测量噪声方差矩
阵，不但解决了 MEMS 器件误差较大的问题，而且
减少了陀螺仪随机误差对姿态估计的影响。Simone 
Sabatelli[12]使用一种九轴的惯性测量单元，提出一
种四元数两级卡尔曼航姿滤波，第一级使用加速度
数据，第二级使用磁力计数据，减少了传感器测量
数据之间的耦合性，使得滤波解算更加灵活和安全。 
本文在分析和总结常用航姿融合滤波算法的基
础上，结合层级滤波和自适应因子调节的思想，提
出一种 FastEuler-DLKF 无人机航姿滤波算法，使用
姿态角误差和陀螺仪偏差作为状态量，用四元数进
行姿态更新，提高了算法的实时运算效率和解算精
度。 
整体结构如下：首先建立了 IMU/磁力计航姿组
合模型，根据无人机在近地导航的应用场景，对误
差模型进行了合理简化；其次将加速度计和磁力计
解算的欧拉姿态角作为测量值，并对异常姿态角进
行剔除，对航向角进行修正。设计了 FastEuler-DLKF
航姿滤波融合框架，使用自适应因子对加速度计测
量噪声方差进行调节，减少线性加速度对滚转角和
俯仰角解算的影响；接着设计了无人机硬件和软件
系统，利用搭建的实验平台采集飞行传感器数据，
进行离线仿真实验和实时飞行测试实验；最后对算
法进行分析讨论。 
1 IMU/磁力计航姿组合建模 
1.1 陀螺仪误差模型 
当无人机在静止状态时，零偏误差是 MEMS
陀螺仪输出精度的主要影响因素，消除零偏误差
可以提高陀螺仪三轴角速度测量精度。但是在无
人机飞行时，陀螺仪误差中[13]的随机漂移误差会
随着时间变化，因此需要对其进行建模估计。 
0g r ε= + + wε ε ε           (1) 
式(1)中， 0ε 为常值误差部分； rε 为随机漂移
误差部分， εw 为陀螺仪误差中的白噪声，随机漂
移误差部分可以表示为： 
1
r r r
g
ετ
= − +ε ε w             (2) 
式 (2)中， gτ 为一阶马尔科夫相关时间常
数, rεw 为白噪声。由于 0ε 在陀螺仪启动之后为常
值，可以推导出： 
0 0=ε                    (3) 
0 r r+ =ε ε ε                  (4) 
可以将常值误差考虑进随机漂移误差内，因
此陀螺仪误差模型如下： 
g r ε= +ε ε w                (5) 
1.2 姿态误差模型 
 捷联惯性姿态误差矢量方程[14]如下： 
n n n
in in gδ δ δ× + −ϕ = ϕ ω ω ε        (6) 
其中， δϕ 为无人机姿态角误差， ninω 为导航
系相对惯性系的角速度， ngε 为导航坐标系中的陀
螺仪误差。由于本文选用的 IMU 是 MEMS 低成
本器件，相比高精度惯性器件而言，测量值噪声
较大，一些小状态变化会淹没在测量噪声中；同
时姿态误差方程的状态估计数值都是小量。式(6)
中的误差模型对于研究嵌入式传感器航姿组合算
法有些复杂，为了降低计算复杂度，提高算法更
新频率，可对误差模型做一些合理简化。 
由于航姿融合算法更新频率比较高，无人机
位置变化引起的导航坐标系旋转可以忽略；地球
旋转角速率相对于陀螺仪的测量精度也比较小，
在姿态误差简化模型中可以对地球旋转角速率近
似为 0。另外小型无人机的飞行范围在几公里到
几十公里之间，可以忽略地球半径和曲率对航姿
估计影响。因此由式(2)、式(5)以及式(6)可以得出
简化姿态误差模型： 
=n n b ng b r bC C wεδ − − −ϕ = ε ε       (7) 
1.3 航姿组合模型 
通过对陀螺仪误差模型和姿态误差模型的分
析和简化，建立航姿误差线性高斯状态空间模型。 
( ) (t) (t) ( )
z( ) (t) ( ) ( )
x t F x w t
t H x t v t
= +⎧
⎨ = +⎩
         (8) 
式(8)中， ( )x t 为状态量， (t)F 为状态转移矩
阵， ( )w t 为过程噪声，z( )t 为量测量， (t)H 为量
测矩阵， ( )v t 为量测噪声。其中，假设 ( )w t 和 ( )v t
均是零均值高斯白噪声且互不相关。根据 1.1 和
1.2 小节误差模型可以得到航姿组合状态方程。 
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航姿组合量测方程用式(10)表示，其中 aφ 和
aθ 为加速计得到的滚转角和俯仰角， mψ 为磁力
计得到的航向角， φˆ 、 θˆ 和ψˆ 为陀螺仪四元数姿
态更新估计值， 1( )v t 为加速度计测量噪声， 2 ( )v t  
为磁力计测量噪声。 
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1
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2 FastEuler-DLKF 航姿滤波算法 
2.1 陀螺仪四元数姿态更新 
无人机陀螺仪旋转角速率动态响应比较迅
速，在采样周期内，旋转角速率为可以看作为常
值。也就是在 -1k kt t tΔ = − 时间内，
bω 是不变数值。
由于陀螺仪采样频率比较高，更新时间间隔 tΔ 比
较小，等效旋转矢量 Φ可以认为是比较小的量。
因此，可以将等效旋转矢量使用 tΔ 时间内的角增
量表示： 
, ,
, ,
Tb b b b
x y z
T
x y z
t tω ω ω
θ θ θ
⎡ ⎤Δ = Δ⎣ ⎦
= Δ Δ Δ⎡ ⎤⎣ ⎦
Φ = ω
    (11) 
2 2 2
x y zθ θ θ θΦ = = Δ = Δ +Δ +ΔΦ   (12) 
将旋转矢量用单位四元数表示如下： 
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cos
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2
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2
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        (13) 
根据四元数乘法规则，姿态更新可以用式(14)
表示，其中⊗为四元数乘法符号。 
( ) ( ) ( )-1k kq t q t q t= ⊗ Δ             (14) 
2.2 FastEuler 算法 
在航姿解算过程中，加速度计和磁力计测量
值修正姿态角，不过直接用三轴加速度值和三轴
磁强测量数值进行修正会增加计算量，而且当出
现异常测量值不容易进行检测。由于本文航姿解
算的应用场景是小型无人机近地导航，飞行速度
相对较慢，提出快速欧拉角算法，将三轴加速度
计和三轴磁力计数值解算成姿态角，并且对异常
的姿态角进行剔除。 
 
算法 1：FastEuler 
 
输入：三轴加速度计和三轴磁力计数值 
accel [ ]ax ay az=    mag [ ]mx my mz=  
输出： aφ  aθ  mψ  
Step 1: 计算滚转角和俯仰角测量值 
If accel 0≠ and 2 2 2ax ay az g+ + − ≤ ∂  
then 
     
=atan2(- , - )
=atan2( , - )
a
a
ay az
ax az
φ
θ
⎧
⎨
⎩
 
End if 
Step 2: 计算偏航角测量值 
If mag 0≠  then 
= cos sin sin sin cos
= cos sin
a a a a a
a a
hx mx my mz
hy my mz
θ θ φ θ φ
φ φ
+ +⎧
⎨ −⎩
  = atan2(- , )m hy hxψ  
Step 3: 判断偏航角航向 
   If  0mψ <  then 
       = +2m mψ ψ π  
   End if 
End if 
 
2.3 DLKF 滤波算法 
通过 1.3 小节航姿组合模型的建立，使用卡尔
曼滤波[15]对传感器进行融合计算，由于 IMU 和磁
力计等传感器测量数据采集频率不一致，因此本
文提出一种双层卡尔曼滤波的思想，可以使得不
同更新速率的传感器数值被触发时，进入滤波器
进行姿态估计处理。DLKF 滤波算法如下： 
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式(15)为 DLKF 滤波时间更新方程，式(16)为
DLKF 滤波第一层量测更新方程，式(17)为 DLKF
滤波第二层量测更新方程。 
状态量 [ ]b b b Trx ry rzX δφ δθ δψ= ε ε ε 分别为姿
态角误差以及陀螺仪偏差。对 1.3 小节状态方程进
行离散化可得。 
/ 1 = (t) = 1
n
b
k k
g
I C dt
I dt F
I dt
Φ
τ
−
⎡ ⎤−
⎢ ⎥+ ⋅ ⎢ ⎥−
⎢ ⎥⎣ ⎦
    (18) 
式(18)中， nbC 为机体系到导航系的方向旋转矩
  
阵，dt为 IMU 更新速率。量测量 1 [ ]
T
z zZ δφ δθ= 和
2= zZ δψ 分别为加速度计和磁力计测量姿态角误
差。对 1.3 小节的量测方程进行离散化可得。 
[ ]
[ ]
1 2 2 2 2
2 1 1 1 1
0
0
H I
H I
× ×
× ×
⎧ =
⎨ =⎩
            (19) 
式(18)中 1H 和 2H 分别是加速度计和磁力计量
测矩阵。 
2.4 滤波初值选取与修正 
   对于航姿组合滤波初值选取，式(20)分别是滤波
状态、协方差初值、加速度计量测噪声和磁力计量
测噪声，式(21)是滤波过程噪声，其中噪声数值大
小可以参考传感器数据手册参数表[13]。 
0
0
0X
P I
=⎧
⎨ =⎩
  
0.5 0
=
0 5a
R ⎡ ⎤⎢ ⎥
⎣ ⎦
  =5mR        (20) 
4
0.1 0 0 0 0 0
0 0.1 0 0 0 0
0 0 0.1 0 0 0
*10
0 0 0 0.01 0 0
0 0 0 0 0.01 0
0 0 0 0 0 0.01
Q −
⎡ ⎤
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
= ⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎣ ⎦
    (21)    
虽然小型无人机飞行速度相对较慢，但是由本
文采用加速度计解算滚转角和俯仰角，当无人机的
线运动加速度不为 0 时，将会存在误差，且误差随
着无人机线运动加速度增大而增大。因此对加速度
计量测噪声协方差采用自适应因子进行调节。 
2 0.5 0(t )=
0 5a k a
R γ ⎡ ⎤⎢ ⎥
⎣ ⎦
            (22) 
       ( )( )2a a a k gγ λ= −         (23) 
 式(23)中， aλ 为设定的权重因子， ( )a k 为加速
度数值， g为当地重力加速度。当无人机飞行速度
不断增大时，载体线运动加速度越大，加速度计对
应的量测噪声协方差也越大，相应的第一层滤波增
益矩阵将减小，提高卡尔曼滤波的估计精度。 
 
图 1  FastEuler-DLKF 航姿滤波算法框图 
算法 2：航姿组合滤波算法 
输入： gyro accel mag以及滤波初值 
输出：姿态角以及陀螺仪偏差 
 While  t > 0  do 
  Step 1: 陀螺仪姿态四元数更新 
   gyro = gyro – 陀螺仪偏差 
   quat = gyroUpdate(gyro,dt) 
Step 2: 四元数转为姿态角 
qua( , , ) quatToatt( t)gyro gyro gyroφ θ ψ =  
Step 3: FastEuler 计算 
( , , ) FastEuler( cca e )l,maga a mφ θ ψ =  
Step 4: DLKF 时间更新 
0 0( , ) TimeUpdate( , , dt)X P X P Φ,=  
Step 5: DLKF 第一层滤波修正 
1
1 1 1 1
( , )
( , ) accelCorrect( , , , ,Z )
k
a gyro a gyro
a
t
Z
X P X P R H
φ φ θ θ= − −
=
 
Step 6: DLKF 第二层滤波修正 
2 m gyro
2 2 1 1 m 2 2( , ) magCorrect( , , , , Z )
Z
X P X P R H
ψ ψ= −
=
 
Step 7: 四元数误差修正 
2
2
quat quatCorrect(quat, )
= 0
X
X
=
 
End while 
 
3 软件与硬件系统设计 
无人机飞控系统根据不同调用频率的任务列表
结构，将系统控制模式更新、控制律运行、导航数
据更新、遥控器输入处理、与地面站数据交互和
LED 状态灯更新等任务以设定的频率执行，保证系
统有序运行，如图 2 为飞行系统软件框图。 
系统初始化
任务列表
导航传感器
遥控器信号 指令更新
飞行模式切换
控制器调用
导航数据更新
数据交互地面站
PWM输出电机电调
LED状态更新
...
 
图 2 无人机飞行系统软件框图 
本文算法在实验室自研飞控硬件上进行验证。 
  
该型硬件主控芯片为 STM32F407， IMU 为带有三
轴陀螺仪和三轴加速度计 MPU6050，磁力计选用内
置 AK8975 和外置 HMC5883。根据自研飞控硬件及
算法，在无人机平台上进行实际试飞，遥控器控制
无人机并且通过数传将姿态数据实时发送给地面
站，如图 3 所示为无人机硬件系统图。 
 
图 3  无人机硬件系统图 
4 仿真与飞行测试 
4.1 数据采集与飞行测试平台 
本文算法数据仿真验证与飞行验证分别在两
个不同的平台上进行。算法使用的仿真飞行数据是
用图 4 的 Pixhawk 实验平台进行采集，将本文提出
的航姿滤波算法在 matlab 软件上进行仿真，并且与
互补滤波算法进行对比，验证算法的有效性与可行
性。并且将算法嵌入到图 5 的试验平台，通过地面
站实时观测姿态角曲线变化。 
      
图 4 Pixhawk 实验平台      图 5 飞行测试平台 
4.2 仿真实验 
利用图 4 实验平台，无人机在定点模式下进行
飞行数据的采集，并进行一些机动操作，图 6 是无
人机飞行轨迹曲线图，导航坐标系是北-东-地，机
体坐标系是前-右-下。 
 
图 6 无人机飞行轨迹 
 
图 7 滚转角变化图 
 
图 8 俯仰角变化图 
图 7 和图 8 可以看出，如果以 Pixhawk 解算的
姿态作为基准真值，DLKF 滤波解算的滚转角和俯
仰角比互补滤波的解算精度更加准确，而且自适应
因子的引入使得滤波具有鲁棒性，避免了互补滤波
中出现的一些“解算突变”的情况。为了更加直观
的进行对比，分别使用滚转角和俯仰角的均方根误
差公式。 
( )2
1
1 ˆ
N
n n
roll k k
n
RMSE
N
φ φ
=
= −∑        (24) 
( )2
1
1 ˆ
N
n n
pitch k k
n
RMSE
N
θ θ
=
= −∑        (25) 
 
 
 
     表 1 DLKF 和 CF 滚转角和俯仰角均方根误差 
  
  滤波算法        CF 滤波         DLKF 滤波                  
 
  Roll/度         1.7967         1.3156 
  Pitch/度        1.4317         1.0091 
  
由表 1 可以看出，DLKF 滤波相比于 CF 滤波
的解算精度，在滚转角中提高了大约 36.6%，在俯
仰角中提高了大约 41.9%。 
 
  
 
图 9 偏航角变化图 
 
 
图 10 540s-558s 偏航角变化图 
 
图 9 和图 10 可以看出，DLKF 滤波解算的偏航
角与参考真值近似拟合。偏航角精度高的原因：一
是 DLKF 滤波算法用磁力计进行修正，二是使用外
置磁力计，减轻了电机转动产生的磁场对磁力计数
据的影响。从图 9 中 CF 滤波的偏航角解算趋势虽
然正常，但是放大 540s—558s 的变化趋势发现，CF
滤波解算曲线有明显地抖动现象，且曲线不平滑。
为了更加直观的进行对比，使用偏航角的均方根误
差公式。由表 2 可以看出，DLKF 滤波相比于 CF
滤波的解算精度，在偏航角中提高了大约 42.6%， 
( )2
1
1 ˆ
N
n n
yaw k k
n
RMSE
N
ψ ψ
=
= −∑      (26) 
表 2 DLKF 和 CF 偏航角均方根误差 
滤波算法        CF 滤波      DLKF 滤波 
    Yaw/度          4.0636        2.850 
 
 
图 11 陀螺仪偏差变化图 
图 11 估计的角速度偏差用于消除陀螺仪角速
度时变随机误差，使角速度测量值精度更加准确。 
4.3 飞行测试 
利用图 5 自研飞控平台试验平台，将 4.2 小节
验证的航姿算法通过 Keil Uvision5 开发环境编写嵌
入式 C 程序，下载到自研飞控硬件，在地面站上实
时显示飞行姿态曲线。 
 
图 12 无人机飞行轨迹地图 
 
 
图 13 地面站飞行姿态曲线图 
 
图 13 是无人机在预定的轨迹飞行时，通过地面
站实时显示的姿态变化曲线。其中，飞行速度大约
0.5m/s，进行侧飞时，滚转角变化大约有 2 度，前
飞时俯仰角变化大约 6 度。无人机在飞行时，机头
近似指向正北方向且保持指向不变，以测试偏航角
的解算稳定性。可以看出偏航角变化大约 1 度，解
算精度可以满足小型无人机飞行要求。 
5 结  论 
本文针对小型无人机无人机航姿问题，提出了
一种 FastEuler-DLKF 多传感器航姿滤波算法。分析
了陀螺仪误差模型和姿态误差模型，并且简化了航
姿组合模型，使得能够满足无人机姿态快速变化的
应用场景。接着给出陀螺仪四元数姿态更新公式，
  
提出一种快速欧拉角计算方法并检测异常数值，并
推导出航姿组合模型。详细介绍了 FastEuler-DLKF
航姿组合算法的整体运行流程。介绍了自研飞控硬
件以及软件系统，利用 Pixhawk 实验平台和自研飞
控试验平台，分别验证了算法的有效性及实际试飞
的可行性。下一步工作将解决磁力计传感器出现故
障时，如何进行故障检测以及与其他磁航向传感器
进行融合估计，比如用 GPS 或者视觉解算航向角，
使得航姿解算更加可靠和稳定。 
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